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摘 要 : 随 着 高 性 能 航空 电子 设备 在 飞机 上 的 大 量 应 用 ,冷却 空气 需求 量 的 不 断 增加 ,至 需 发 展 高 
效 节能 的 民 机 冲压 空气 系统 。 针 对 某 飞 机 NACA 型 进 气 口 ,建立 其 物理 模型 并 基于 k-w SST SS US 

型 开展 其 内 外 流 场 的 耦合 特性 分 析 , 研 究 了 NACA 埋 入 式 进 气 口 的 进 气 机 理 。 在 此 基础 上 ,提出 了 
so ca 

并 分 析 了 飞行 参数 如 马赫 数 、 攻 角 和 侧 滑 角 对 NACA 埋 入 式 进 气 口 性 能 的 影响 。 研 究 结 果 表 

qj ,马赫 数 从 0.5 增加 到 0.9 时 ,冲压 效率 增加 了 9.26% ,质量 流量 增加 3.82 kg/s; sk f A 0? 增加 

) 到 5° 时 ,冲压 效率 增加 了 7.35% ,质量 流量 增加 0.38 kg/s; W AMA 0° 增加 到 4e ,冲压 效率 降低 

*696 ,而 质量 流量 呈 先 增 大 后 减 小 的 趋势 。 研 究 结 果 为 我 国 大 型 民用 飞机 的 自主 研制 提供 一 定 的 理 
论 依据 。 
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Abstract :The demand for cooling air is continuously increasing as a result of the extensive application of 
high-performance avionics in aircraft. Therefore ,it is urgent to develop an efficient and energy-saving ram 
air system for civil aircraft. Based on k-w SST turbulence model, the coupling characteristics of internal 
and external flow fields of aircraft NACA inlet were studied , and the intake mechanism of NACA inlet was 
obtained. On this basis , the evaluation method and index of inlet performance were proposed , and the influ- 
ences of flight parameters such as Mach number , angle of attack and side-slip angle on aircraft NACA inlet 


performance were studied. The results show that the ram efficiency and the mass flow rate increase by 
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9. 26% and 3. 82 kg/s , respectively when Mach number increases from 0. 5 to 0.9. As the angle of attack 


increases from 0° to 5? , the ram efficiency and the mass flow rate increase by 7. 3596. and 0.38 kg/s, 


respectively. The side-slip angle increases from 0° to 4? , and the ram efficiency decreases by 6% , while 


the mass flow rate increases at first and then decreases. The present results provide a theoretical basis for 


the independent development of large-scale civil aircraft in China. 


Key words :ram air system; NACA submerged inlet; flight parameters ; ram efficiency ; mass flow rate 


近 几 年 ,国民 经 济 不 断 发 展 ,中 国民 用 航空 需求 
呈现 井喷 态势 ,对 大 飞机 的 需求 量 日 益 增加 。 随 着 
飞机 座舱 越 来 越 大 ,各 类 电子 设备 越 来 越 多 ,舱室 所 
需 空气 和 冷却 所 需 冷 源 也 随 之 增多 。 冲 压 空气 系统 
作为 飞机 的 重要 组 成 部 分 ,为 飞机 提供 冷 源 和 新 鲜 
空气 ,主要 用 于 飞机 空调 系统 ,燃油 惰 化 系统 、 辅 助 
冷却 系统 冷却 ,其 由 进 气 口 .冷却 设备 、 排 气 口 等 组 
成 = 。 合 理 的 进 气 口 设计 有 利于 保证 整个 系统 有 和 较 
妊 的 散热 能 力 , 防 止 系 统 因 超 温 发 生 故 障 ,从 而 影响 
二 的 飞行 安全 。 典 型 的 进 气 口 形式 主要 包括 NA- 
CAONational Advisory Committee for Aeronautics ) 埋 入 
IAO .和 矩形 埋 入 式 进 气 口 . 序 斗 式 进 气 口 。NA- 
CEA RHA H (NACA 曲线 扩张 型 埋 入 式 进 气 
[ 且 有 一 个 弯曲 发 散 的 长 斜 板 。 该 斜 板 初始 端 多 窄 ， 
其 撞 散 的 尖 缘 侧 壁 一 直 连 到 进 气 口 展 向 的 末端 。 该 
进 气 口 在 飞机 表面 不 呈现 任何 突起 部 分 ,其 结构 特 
点 使 空气 沿 着 斜 板 侧 壁 发 展 出 强大 的 涡流 ,将 斜 板 
边界 层 扫 向 旁边 ,并 卷 吸 更 多 高 能 流 进入 进 气 口 中 。 
NACA 埋 入 式 进 气 口 相对 其 他 进 气 口 有 着 良好 的 气 
动 性 能 ,受到 国内 外 研究 学 者 的 广泛 关注 。 


斧 以 往 对 NACA 埋 入 式 进 气 口 的 研究 主要 集中 在 
NAOA 埋 入 式 进 气 口 设计 、NACA 埋 人 式 进 气 口 与 
其 他 进 气 口 的 性 能 对 比 以 及 NACA 埋 人 式 进 气 口 结 
构 对 性 能 的 影响 , 而 近 几 年 众多 学 者 逐步 开展 对 
NACA 埋 入 式 进 气 口 结构 参数 优化 方法 的 研究 。 土 
耳 其 国家 研究 理事 会 的 Kucuk! 基于 响应 面 分 析 及 
多 响应 期 望 函数 优化 对 NACA 埋 人 式 进 气 口 进行 结 
构 优 化 ,以 获得 总 压 畸 变 最 小 ,压力 恢复 最 高 的 进 气 
口 结构 。 而 李 志 茂 等 中 则 提出 了 一 种 将 BP 神经 网 
络 与 遗传 算法 相 结 合 的 结构 优化 方法 ,并 对 NACA 
埋 入 式 进 气 口 进 行 结构 优化 ,从 而 获得 在 满足 进 气 
口 质量 流量 要 求 的 情况 下 ,燃油 代 偿 损失 最 小 的 进 
气 口 结构 。 但 近年 来 关于 飞行 参数 对 NACA 埋 入 式 
进 气 口 性 能 影响 的 分 析 研 究 却 相对 较 少 ,研究 方法 
和 结果 仍 集中 于 上 世纪 四 五 十 年 代 , 且 研究 对 象 为 
军用 飞机 富 。 文 献 [6-7] 针对 马赫 数 对 NACA HA 


式 进 气 口 的 性 能 进行 了 研究 ,结果 表明 , 随 着 马赫 数 
增加 ,冲压 效率 变化 不 大 。 文 献 [7-9] 发 现 NACA H 
人 式 进 气 口 入 口 处 的 边界 层 影 响 冲 压 效 率 , 随 着 边 
界 层 厚 度 增 加 ,冲压 效率 降低 。 文 献 [10-11 ] Xy NA- 
CA 埋 入 式 进 气 口 进行 了 研究 ,研究 表明 , 攻 角 变化 
所 引起 的 冲压 效率 的 变化 较 小 。 文 献 [12-13 ]XI R5 
器 型 飞机 上 的 NACA 埋 入 式 进 气 口 进 行 了 研究 ,前 
者 发 现 随 着 攻 角 增加 冲压 效率 降低 ,而 后 者 则 得 到 
与 其 相反 的 结论 ,对 比 发 现 主 要 是 由 于 后 者 加 入 了 
BRK Kucuk ^ 研究 发 现 增加 侧 滑 角 会 导致 
NACA 埋 入 式 进 气 口 性 能 显著 降低 。 

上 述 NACA 埋 入 式 进 气 口 的 性 能 研究 主要 集中 
于 军用 飞机 ,针对 民用 飞机 埋 入 式 进 气 口 的 研究 其 
少 。 而 军用 飞机 与 民用 飞机 的 外 形 差异 很 大 , 且 军 
用 飞机 NACA 埋 入 式 进 气 口 一 般 位 于 机 身 前 端 , 民 
用 飞机 进 气 口 一 般 位 于 辟 身 整流 置 上 ,并 且 已 有 的 
研究 表明 相同 机 型 下 有 无 鸭 翼 会 导致 相反 的 进 气 口 
性 能 52? 。 所 以 上 述 结论 对 于 研究 民用 飞机 NACA 
埋 入 式 进 气 口 性 能 并 不 适用 。 国 内 的 薛 勇 等 "” 针 
对 民用 飞机 NACA 埋 入 式 进 气 口 设计 ,提出 了 将 工 
程 计 算 和 CFD 计算 相 结合 的 设计 方法 , 崔 永 龙 等 
基于 VB 6.0 对 CATIA 进行 二 次 开发 ,实现 了 NACA 
进 气 口 的 参数 化 建 模 , 极 大 地 提高 了 模型 的 生成 速 
度 和 修改 速度 ,降低 了 设计 人 员 的 时 间 和 精力 。 但 
未 对 NACA 埋 入 式 进 气 口 的 性 能 及 影响 因素 开展 详 
细 研 究 。 因 此 ,开展 飞行 参数 对 NACA 埋 入 式 进 气 
口 性 能 影响 的 研究 具有 实际 意义 。 

本 研究 以 某 型 飞机 为 例 ,基于 结构 化 网 格 技术 ， 
利用 CFD 商用 软件 ,探究 NACA 埋 入 式 进 气 口 的 进 
气 机 理 , 并 针对 马赫 数 、 攻 角 a 和 侧 滑 角 B 等 飞行 参 
数 ,开展 其 对 NACA 埋 和 人 式 进 气 口 冲压 效率 和 质量 
流量 的 影响 研究 。 该 研究 成 果 为 我 国 大 型 民用 飞机 
的 自主 研制 提供 一 定理 论 依据 。 


1 数学 模型 与 网 格 


NACA 埋 人 式 进 气 口 理论 结构 示意 图 如 图 1 所 
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示 , 其 结构 参数 包括 :开口 长 度 上 、 宽 高 比 w/dt JE TI 
型 面 参 数 i/di、 层 口 长 高 比 "斜坡 倾角 e PIKA 
y。 本 人 研究 采用 经 过 优化 的 NACA 进 气 口 结构 进行 
研究 , 即 : 开 口 长 度 1912.5 mm、 宽 高 比 2.8、 层 口 型 
面 参数 0.2、 展 口 长 高 比 2.5、 斜 坡 倾角 6.2? .扩张 角 
3* ,并 以 某 型 飞机 为 研究 对 象 ,建立 其 NACA 埋 入 式 
进 气 口 模型 。 如 图 2 所 示 , NACA 埋 入 式 进 气 口 主 
要 由 前 调节 板 、 后 调节 板 、 进 气 口 侧 壁 \ 层 口 \ 进 气 口 
E O MANR, HAO KRAER G E, TFET 
纵深 平面 外 侧 。 


图 1 NACA 埋 入 式 进 气 口 理论 示意 图 
g.l Theoretical schematic of NACA submerged inlet 


ap 
E 


z S 韭 气 口 出 口 面 
后 谓 节 板 进 气 口 出 口 面 


进 气 口 侧 辟 


前 调节 板 
图 2 NACA 埋 入 式 进 气 口 模型 示意 图 
Fig.2 Model of NACA submerged inlet 
本 研究 对 于 飞机 模型 采用 自 上 而 下 的 方式 进行 
结构 化 网 格 划分 ,生成 的 结构 化 网 格 如 图 3 所 示 。 


-—" 


近 场 网 格 进 气 口 网 格 


图 3 模型 网 格 示意 图 
Fig.3 Grid diagram of the model 
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2 数值 求解 方法 


2.4 算 例 验证 


为 验证 所 选 清流 模型 的 可 靠 性 ,本 研究 选用 
ATAA 阻力 预测 工作 会 议 ( Drag Prediction Workshop, 
DPW) ”提供 的 官方 构 型 (DLR-F6 翼 身 组 合体 构 
型 ) 为 研究 对 象 进行 算 例 验 证 。 满 流 模 型 选择 k-w 
SST 两 方程 模型 ,边界 条 件 按 照 DPW 公布 的 巡航 工 
况 进 行 设置 。 获 得 升力 系数 CL 随 攻 角 a 的 变化 关 
系 ,并 与 实验 值 进行 对 比 , 对 比 结果 如 图 4 所 示 。 数 
值 计算 时 , 攻 角 取 值 为 a = -3°, -2°, -1°,0°, 
0.5°,1°,1.5°, 


e 风 洞 实验 
一 一 数值 计算 


ai(^) 


图 4 升力 系数 随 攻 角 变 化 规律 医 


Fig.4 Variation of lift coefficient with angle of attack 
由 图 4 可 知 ,数值 计算 结果 表明 : 随 着 攻 角 的 增 
加 ,升力 系数 增加 ,该 规律 与 风 洞 实验 结果 一 致 , 误 
差 最 大 是 5.2% 。 数 值 计 算 结果 与 风 洞 实验 结果 基 
本 吻合 ,本 研究 所 述 庙 流 模型 可 进一步 用 于 对 NACA 
埋 入 式 进 气 口 性 能 的 研究 。 


2.2 网 格 无 关 性 验证 


为 了 在 分 析 NACA 埋 入 式 进 气 口 性 能 时 ,提供 
合理 的 网 格 规模 ,确保 计算 结果 与 网 格 数量 无 关 , 针 
对 本 研究 模型 ,生成 网 格 数量 分 别 为 1500 77 2000 万、 
2 500 万 .3 000 万 .3 500 万 的 结构 化 网 格 , 并 对 不 同 
网 格 规模 的 网 格 进行 计算 。 数 值 计 算 获 得 上 述 网 格 
不 同 辟 展 站 位 的 表面 压力 分 布 对 比 ,通过 对 比 可 知 ， 
1 500 万 和 2 000 万 网 格 的 计算 结果 于 其 他 网 格 规模 
的 计算 结果 存在 偏差 。 在 副 根 处 ,偏差 较 小 ; 越 接近 
辟 梢 ,偏差 越 大 。2 500 万 及 以 上 的 网 格 的 计算 结 
基本 重合 。 

表 1 进一步 对 比 了 不 同 网 格 量 级 NACA 埋 入 式 


进 气 口 的 质量 流量 比 (实际 捕获 空气 流量 与 最 大 捕 
获 空气 流量 的 比值 ) 。 
表 1 不 同 网 格 规模 进 气 口 质量 流量 比 


Mass flow ratio of inlet with different grid sizes 


Tab. 1 
网 格 量 级 
质量 流量 比 ^ 0.938 0.939 0.940 0.940 0. 940 


通过 对 比 计算 结果 , 发现 网 格 数量 达到 2 500 万 
及 以 上 时 ,质量 流量 比 不 再 发 生变 化 ,说 明 采 用 
2 500 万 网 格 规模 可 得 到 满足 精度 的 计算 结果 。 由 
于 后 续 研 究 考 虑 到 边界 层 的 影响 ,为 了 确保 数值 计 
算 的 准确 性 ,得 到 了 不 同 马 赫 数 下 的 最 大 y+ 值 ,如 
表 2 所 示 。 

表 2 不 同 马 赫 数 下 的 最 大 y+ 值 


Y"Tab.2 Maximum y + value at different Mach numbers 


15007 20007; 25007; 30007; 35007; 


0.5 0.55 0.6 0.65 0.7 0.75 0.8 0.85 0.9 


X232 34 3.6 3.8 4.0 4.2 4.4 4.5 48 


-村 一 一 一 一 一 
Coms2 可 知 , 当 马 赫 数 在 0.5 ~ 0.9 范围 内 变化 
R + 最 大 值 始 终 小 于 5, 文 献 [9] 中 证 明 采用 kw 
oo e 
可 以 得 到 与 实验 基本 相同 的 结果 ,因此 ,本 研究 
yt 只 满足 要 求 。 综 上 所 示 , 对 NACA 埋 人 式 进 气 口 
To 2 500 万 网 格 进行 计算 。 


4 


> 
3S2NACA 埋 入 式 进 气 口 进 气 机 理 分 析 


EU 埋 入 式 进 气 口 和 其 他 进 气 口 的 进 气 方式 
不 出 ,为 了 探究 其 进 气 机 理 , 得 到 了 速度 流 线 图 及 进 
气 轩 各 截面 总 压 云 图 ,如 图 5 所 示 。 

由 图 5 中 进 气 口 流 线 图 可 知 ,远方 来 流 沿 着 机 
身 表面 平行 流 至 进 气 口 , 在 NACA 埋 人 式 进 气 口 尖 
端 处 沿 着 前 调节 板 轴 向 流入 进 气 口 。 由 于 NACA H 
入 式 进 气 口 扩散 侧 壁 的 存在 ,气流 的 流通 截面 增 大 ， 
分 别 产生 流向 两 侧 壁 的 分 速度 。 当 气流 流 至 侧 壁 处 
时 ,受到 侧 壁 的 阻碍 ,气流 沿 着 侧 壁 流出 进 气 口 ,在 
气流 即将 流出 时 受到 外 部 高 能 来 流 的 作用 ,向 NA- 
CA 埋 和 人 式 进 气 口中 心 翻转 ,气流 再 次 流入 进 气 口 ， 
并 且 携 带 大 量 的 高 能 流 进 入 进 气 口 。 由 于 NACA H 
入 式 进 气 口 结构 特点 的 三 维 效应 使 来 流 在 两 条 侧 边 
处 产生 一 对 卷 吸 涡 ,通过 进 气 口 各 截面 总 压 云 图 可 
以 很 清楚 地 看 到 这 对 卷 吸 涡 的 存在 及 发 展 过 程 ,该 
卷 吸 涡 一 边 绕 侧 壁 向 进 气 口 旋转 , 一 边沿 进 气 口 流 
入 飞机 内 部 , 卷 吸 涡 是 NACA 埋 入 式 进 气 口 区 别 于 
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其 他 类 型 进 气 口 最 明显 的 特征 ,其 存在 使 进 气 口 两 
侧 及 上 方 的 气流 被 吸入 进 气 口 , 从 而 使 NACA 埋 入 
式 进 气 口 能 够 满足 客机 日 益 增长 的 大 流量 需求 ,但 
是 由 于 低能 流 流入 以 及 涡流 损失 会 造成 能 量 损 失 。 
因此 ,需要 研究 飞行 工 况 参数 对 进 气 口气 流 能 基 损 
失 的 影响 ,从 而 确保 满足 质量 流量 要 求 的 前 提 下 力 
求 最 优 。 
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(b) 进 气 口 各 截面 总 压 云 图 


图 5 NACA 埋 入 式 进 气 口 流 线 图 及 总 压 云图 
Fig.5 Streamline map and total pressure nephogram 
of NACA submerged inlet 


4 飞行 参数 对 进 气 口 性 能 的 影响 


评价 进 气 口 性 能 的 指标 有 质量 流量 、 阻 力 、 冲 压 
效率 等 ,本 人 研究 采用 冲压 效率 和 质量 流量 对 NACA 
埋 入 式 进 气 口 性 能 进行 评价 。 其 中 ,冲压 效率 是 反 
映 进 气 口气 流 能 量 损 失 的 关键 性 指标 之 一 ,是 评价 
进 气 口 性 能 的 重要 参数 ,为 进 气 口 喉 道 处 的 动 压 与 
自由 流动 压 的 比值 ,其 定义 式 为 

= Z Pia (1) 
Prar 7 Pia 
IP ipsa] NACA 埋 入 式 进 气 口 喉 道 处 的 总 压 ;pi， 
为 外 界 远 场 的 总 压 ;ps 为 外 界 远 场 的 静 压 。 
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4.1 马赫 数 


本 研究 探讨 了 0.5 ~ 0.9 范围 内 马赫 数 对 NA- 
CA 埋 入 式 进 气 口 性 能 的 影响 ,结果 如 图 6 所 示 。 
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6 “马赫 数 对 进 气 口 性 能 的 影响 
XFig.6 Influence of Mach number on inlet performance 
二 由 图 6 可知, 冲压 效率 随 着 马赫 数 的 增 大 而 增 
所 当 马 赫 数 从 0.5 增加 到 0. 9 时 ,NACA 埋 入 式 进 
气 旨 的 冲压 效率 增加 了 9. 26% , 其中, 低 马赫 数 对 
cp HUS B0 RE f EC , 冲压 效率 在 马赫 数 超过 
06@ 后 变化 不 大 。 与 此 同时 , 进 气 口 捕获 的 空气 量 
区 了 育 着 马赫 数 的 增加 而 增加 ,这 主要 是 由 于 马赫 数 
境 贡 ,外 界 空气 总 压 增 大 ,在 进 气 口 背 压 不 变 的 情况 
下 3 由 于 压 差 增 大 导致 更 多 的 气流 进入 。 
:三 马赫 数 对 冲压 效率 的 影响 很 难 直观 解释 ,为 探 
RAEO NACA 埋 入 式 进 气 口 性 能 影响 的 机 理 ， 
可 鲍 雷 诺 数 的 角度 出 发 ,不 同 的 雷诺 数 会 导致 不 同 
的 咏 界 层 流动 特性 ,其 直接 影响 进 气 口 前 端 气 流 边 
界 则 的 位 移 厚 度 和 动量 厚度 。 由 于 飞机 外 形 为 复杂 
曲面 ,没有 相应 的 公式 计算 其 边界 层 厚度 ,但 雷诺 数 
和 边界 层 厚度 的 变化 关系 是 一 致 的 ,因此 工程 上 一 
般 采 用 格 兰 维尔 的 经 验 公 式 表征 两 者 之 间 的 关系 。 
格 兰 维尔 经 验 公 式 如 下 。 
|. 0.0598D 
lg( Re) -3. 17 

式 中 :5 为 位 移 边 界 层 厚度 ; 为 进 气 口 安装 位 置 的 
特征 长 度 。 

动量 边界 层 厚 度 9 和 位 移 边界 层 厚度 8 的 
关系 为 


0 =78/72 (3) 
因此 ,动量 边界 层 厚度 跟 雷 诺 数 是 负 相 关 关 系 。 
进一步 ,本 研究 通过 大 量 计 算得 出 动量 边界 层 

厚度 与 冲压 效率 的 关系 ,如 图 7 所 示 。 
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妈 7 动量 边界 层 厚度 对 冲压 效率 的 影响 


Fig.7 Influence of momentum boundary layer 


thickness on ram efficiency 

由 图 7 可 知 ,冲压 效率 与 动量 边界 层 厚 度 呈 负 
相关 关系 ,动量 边界 层 厚度 从 15. 42 mm 增加 到 
35. 16 mm, 冲压 效率 下 降 了 22% , 进 气 口 性 能 急剧 
下 降 。 这 表明 动量 边界 层 厚度 对 进 气 口 性 能 有 较 大 
的 影响 。 由 于 远方 来 流 经 机 里 表面 流 至 进 气 口 处 时 ， 
随 着 边界 层 的 增 厚 ,导致 更 多 的 低能 流 空 气 进 入 到 进 
气 口中 ,从 而 使 冲压 效率 下 降 , 进 气 口 性 能 降低 。 

综 上 所 述 ,动量 边界 层 厚 度 与 雷诺 数 呈 负 相关 ， 
而 冲压 效率 跟 动量 边界 层 厚度 亦 是 负 相 关 。 因 此 ， 
马赫 数 越 大 ,雷诺 数 越 大 ,冲压 效率 越 来 越 大 。 


4.2 攻 ff 
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同 的 飞行 工 况 下 会 呈现 不 同 的 飞行 攻 角 。 攻 角 的 改 
变 也 会 对 NACA 埋 人 式 进 气 口 的 性 能 产生 影响 ,本 
研究 选取 0° ~5° 范 围 内 的 攻 角 变化 ,人 研究 其 对 进 气 
口 性 能 的 影响 , 攻 角 与 冲压 效率 、 质 量 流量 的 关系 如 
图 8 所 示 。 
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图 8 攻 角 对 进 气 口 性 能 的 影响 


Fig.8 Influence of angle of attack on inlet performance 


由 图 8 可 知 ,NACA 埋 人 式 进 气 口 的 性 能 随 着 
攻 角 的 增 大 而 得 到 改善 , 当 攻 角 从 0° 增加 到 5° 时 , 冲 
压 效率 增加 了 7.35% ,质量 流量 增加 了 0. 38 kg/s。 
由 于 NACA 埋 人 式 进 气 口 的 安装 位 置 , 攻 角 发 生变 
化 时 , 进 气 口 的 有 效 捕 获 面 积 增 大 ,会 导致 流入 
NACA 埋 入 式 进 气 口 的 高 能 流 空气 占 比 增加 ,使 冲压 
效率 和 质量 流量 增加 。 为 了 进一步 研究 攻 角 对 冲压 
效率 影响 的 机 理 , 图 9 给 出 了 不 同 攻 角 下 进 气 口 出 
口 的 流 线 和 压力 云图 。 
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图 9 不 同 攻 角 下 的 流 线 及 压力 云图 
Fig.9 Streamlines and pressure nephograms 
at different angle of attack 
由 图 9 可 知 , NACA 埋 入 式 进 气 口 出 口 的 压力 
分 布 不 均匀 ,出口 顶 部 呈现 高 压 区 ,底部 为 低压 区 。 
随 着 攻 角 的 增加 , 进 气 口 出 口 顶 部 的 高 压 区 域 逐 渐 
扩大 ,相应 的 低压 区 面积 减少 ,从 而 使 冲压 效率 增 
加 。 这 表明 随 着 攻 角 的 增加 ,更 多 的 高 能 流 空 气 进 
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AHANO ,导致 进 气 口 的 性 能 得 到 提升 。 
4.3 MEH 


侧 滑 角 即 飞机 的 轴线 与 飞机 的 飞行 速度 方向 在 
水 平面 内 的 夹 角 。 飞 机 在 遇 到 气流 发 生 颠 艇 或 者 改 
变 飞行 方向 时 都 会 产生 侧 滑 角 , 因 此 研究 侧 滑 角 对 
NACA 埋 入 式 进 气 口 性 能 的 影响 也 是 十 分 有 必要 
的 ,本 研究 选取 0° ~4° 范 围 内 的 侧 滑 角 变 化 ,经 过 数 
值 计算 得 到 其 对 进 气 口 性 能 的 影响 ,如 图 10 所 示 。 
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图 10 侧 滑 角 对 进 气 口 性 能 的 影响 
Fig.10 Influence of side-slip angle 


on inlet performance 

由 图 10 可 知 , 随 着 侧 滑 角 的 增加 ,冲压 效率 不 
断 下 降 , 侧 滑 角 从 0° 增 加 到 4° ,冲压 效率 降低 6% 。 
还 可 以 发 现 : 侧 滑 角 在 0° ~2° 范 围 内 变化 时 ,冲压 效 
率 下 降 缓慢 ; 侧 滑 角 在 2 ~4° 范 围 变 化 时 ,冲压 效率 
急剧 下 降 , 因 此 小 侧 滑 角 对 于 冲压 效率 影响 不 大 , 侧 
滑 角 越 大 产生 的 不 良 影响 越 大 。 而 进 气 口 捕获 的 质 
量 流 量 随 着 侧 滑 角 的 增加 , 呈现 先 增加 后 减少 的 趋 
势 ,最 大 流量 与 最 小 流量 的 差 值 仅 为 0. 05 kg/s。 研 究 
结果 表明 , 侧 滑 角 对 于 质量 流量 的 影响 不 大 。 为 了 
进一步 探究 侧 滑 角 对 进 气 口 性 能 影响 的 机 理 ,图 11 
给 出 了 不 同 侧 滑 角 下 的 流 线 图 。 

如 图 11 所 示 , 当 侧 请 角 为 0" 时 , 进 气 口 出 口 处 
产生 一 对 旋涡 ,由 于 安装 位 置 的 缘故 ,这 对 旋涡 并 不 
完全 对 称 。 当 侧 滑 角 为 2 时 ,受到 外 界 气流 的 影响 ， 
一 侧 旋涡 变 小 ,一 侧 旋涡 变 大 。 由 于 此 时 进 气 口内 
还 未 发 生 严重 的 气流 分 离 , 进 气 口 的 性 能 整体 并 未 
受 侧 滑 角 的 变化 而 明显 下 降 , 因 此 冲压 效率 下 降 组 
慢 。 质 量 流量 由 于 大 小 涡 的 卷 吸 效应 产生 小 幅度 增 
加 。 而 当 侧 滑 角 为 4" 时 , 进 气 口 内 的 气流 出 现 严 重 
的 流动 分 离 ,产生 能 量 损 失 。 这 就 导致 当 侧 滑 角 大 
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于 2° 时 ,冲压 效率 急剧 下 降 , 质 量 流量 也 有 所 下 降 ， 
进 气 口 性 能 变 差 。 
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ia 图 11 不 同 侧 滑 角 下 的 进 气 口 流 线 图 


*—Fig.11 Streamlines of inlet at different side-slip angles 
SCA 论 


曲 本 研究 基于 CFD 数值 仿真 技术 对 民用 飞机 
NACA 埋 入 式 进 气 口 进 行 性 能 特性 分 析 , 人 研究 了 不 
同 马 赫 数 、 攻 角 、 侧 滑 角 对 进 气 口 性 能 的 影响 。 得 到 
以 下 结论 。 

1) 随 着 马赫 数 的 增 大 ,雷诺 数 增 大 ,导致 NACA 
埋 入 式 进 气 口 前 端的 边界 层 厚度 变 薄 , 流 入 进 气 口 
的 低能 流 占 比 减少 ,从 而 使 冲压 效率 增加 , 进 气 口 性 
能 改善 。 低 马赫 数 对 于 进 气 口 性 能 的 影响 较 大 , 马 
赫 数 高 于 0.8 时 ,冲压 效率 基本 不 变 。 

2)NACA 埋 入 式 进 气 口 出 口 处 的 压力 分 布 不 均 
匀 , 随 着 攻 角 的 增加 ,流入 进 气 口 的 空气 中 ,高 能 流 
所 占 比例 增加 ,高 压 区 面积 增加 ,使 冲压 效率 增加 。 

3) 随 着 侧 滑 角 的 增加 ,冲压 效率 不 断 下 降 。 当 
侧 滑 角 在 0° ~2° 范 围 变 化 时 ,冲压 效率 改变 不 明显 。 
当 侧 滑 角 大 于 2° 时 , 进 气 口 发 生气 流 分 离 , 产 生 能 
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量 损失 ,导致 冲压 效率 急剧 下 降 。 

4) NACA 埋 入 式 进 气 口 捕获 的 质量 流量 随 着 马 
赫 数 和 攻 角 的 增加 而 增加 ,呈正 相关 关系 ,而 随 着 侧 
滑 角 的 增加 呈 先 增 大 后 减 小 的 趋势 。 

5) 从 研究 结果 可 知 , 马 赫 数 、 攻 角 、 侧 滑 角 均 在 
一 定 程 度 上 对 进 气 口 的 冲压 效率 和 质量 流量 产生 了 
影响 。 尤 其 是 , 侧 滑 角 的 轻微 存在 会 产生 比较 大 的 
冲压 效率 损失 。 因 此 在 实际 的 工程 中 ,应 该 在 设计 
之 初 进行 飞行 全 包 线 的 计算 和 验证 ,形成 基于 飞行 
包 线 的 冲压 空气 进 气 道 的 性 能 数据 库 , 并 据 此 设计 
进 气 道 的 反馈 控制 策略 ,为 飞行 过 程 中 的 进 气 口 的 
有 效 工 作 提供 技术 保障 。 
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